












扰问题。通过Ｃａｒａｄｏｎｎａ－Ｔｕｎｇ旋翼、Ｒｏｂｉｎ直 升 机、Ｍａｒｙｌａｎｄ直 升 机 旋 翼／机 身 干 扰 和 Ｈａｒｒｉｎｇｔｏｎ　２共 轴 双
旋翼等算例，验证了所提出的旋翼流场数值模拟方法的正确性。在此基础上，以 Ｍａｒｙｌａｎｄ机 身 为 原 型，分 析
了不同桨距的共轴刚性双旋翼与机身之间的干扰特性。结果表明：所提出的数值模拟方法能够很好地模拟共
轴刚性双旋翼／机身的气动干扰特性；由于机身对于共轴刚性双旋翼下洗流场的阻滞作用，旋翼的悬停效率增






































直升机可以实现高速前飞［１］，因此近年来 共 轴 刚
性双旋翼直升机成为研究的热点。国际上开展了









国内外对于常规直升机的 旋 翼／机 身 干 扰 开
展了较多的数值模拟和试验研究，但是对于共轴
刚性双旋翼／机身干扰的研究还比较少。邓 彦 敏
等［７］、唐 正 飞 等［８］、Ｃｏｌｅｍａｎ等［９］和 Ｈａｒｒｉｎｇｔｏｎ
等［１０］对 于 共 轴 刚 性 双 旋 翼 进 行 了 风 洞 试 验。
Ｌｅｉｓｈｍａｎ等［１１］将动量叶素理论应用于共轴双旋




勇和叶正 寅［１３］采 用 非 结 构 重 叠 网 格 求 解 Ｅｕｌｅｒ
方程的方法研究了悬停状态下共轴双旋翼干扰流
动特性，叶靓、招启军等［１４－１５］则采用非结构嵌套网
格结合网格 自 适 应 技 术 求 解 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方 程
对共轴双旋翼在悬停状态下的流场进行了模拟，
计算其气动力。另外，陈 龙［１６］、余 智 豪［１７］和 程 载







本 文 采 用 基 于 滑 移 网 格 技 术 求 解 Ｎａｖｉｅｒ－

































































的变量，ψ为 限 制 器 函 数，!Φ表 示 网 格 中 心 处 变
量的梯度，ｒ表 示 从 网 格 中 心 指 向 网 格 面 中 心 的





















为了验证本文共轴刚性双 旋 翼／机 身 气 动 干
扰数值 模 拟 方 法 的 正 确 性，本 文 对 Ｃａｒａｄｏｎｎａ－
Ｔｕｎｇ（Ｃ－Ｔ）旋翼，悬停状态的Ｒｏｂｉｎ直升机和前
飞状 态 的 Ｍａｒｙｌａｎｄ直 升 机 的 旋 翼／机 身 干 扰 等
算例进行数值模拟，与试验数据进行对比。
２．１　Ｃａｒａｄｏｎｎａ－Ｔｕｎｇ旋翼
Ｃａｒａｄｏｎｎａ－Ｔｕｎｇ旋 翼［２１］ 采 用 ＮＡＣＡ００１２
翼型，半径Ｒ＝１．１４３ｍ，弦长为０．１９０　５ｍ，桨根切
除比为０．１Ｒ，总距角为８°，转速为２５００ｒ／ｍｉｎ，桨尖
马赫 数 为０．８７７。图２为Ｃ－Ｔ旋 翼 展 向０．５０Ｒ、
０．６８Ｒ、０．８９Ｒ和０．９６Ｒ站位的表面压力系数计算
值和试验值的对比。图中Ｃｐ 为压力系数，ｘ／Ｃ为





























随方位角变化曲线，图中ｘ／ｌ表示 监 测 点 在 机 身



















































ｒｉｎｇｔｏｎ　２进行 验 证。共 轴 双 旋 翼 模 型 采 用 文 献

















　　共轴 刚 性 双 旋 翼／机 身 气 动 干 扰 研 究，采 用
Ｍａｒｙｌａｎｄ机身，旋翼的几何参数和文中第２．３节
的一 致，桨 盘 迎 角 为０°，上 下 旋 翼 的 间 距ｄ＝
０．１５Ｒ，上下旋 翼 初 始 位 置 如 图１０所 示，图 中ψ
表示方位角，上旋翼绕着＋ｚ轴旋转，下旋翼绕着









































６ 带有机身 ０．００４　３　０．０００　８１　０．２４６　２　 ４．９
８ 单独旋翼 ０．００７　２　０．００１　１９　０．３６３　０
８ 带有机身 ０．００７　４　０．００１　１８　０．３８１　５　 ５．０９
１０ 单独旋翼 ０．０１０　９　０．００１　６１　０．４９６　７
１０ 带有机身 ０．０１１　２　０．００１　５９　０．５２７　１　 ６．１３
１２ 单独旋翼 ０．０１３　３　０．００１　９１　０．５６７　８















从表１可以看出没有机身干扰时，共 轴 刚 性
双旋翼的悬停效率都高于同一状态下有机身干扰










其中方位角是以上旋翼的方位角作 为 标 准。
由于 旋 翼 流 场 在０°～１８０°方 位 角 的 变 化 与 在
３６０°～１８０°方位 角 的 变 化 有 相 似 性，因 此 文 中 只
展示０°～１８０°方 位 角 的 变 化 情 况。可 以 看 到，当
０°方位角时，有／无机身旋翼不同截面升力系数变
























０．３，０．６截面 的 表 面 压 力 系 数 增 量 比ｒ／Ｒ＝０．９
截面的增量更大，并且位于机身上方的桨叶升力











本文采 用 滑 移 网 格 技 术 求 解 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ
方程的方法对共轴刚性双旋翼／机身气动干扰问
题进行数值模拟研究，可以得到以下结论：
１）通 过 对 Ｃ－Ｔ旋 翼、Ｒｏｂｉｎ直 升 机、Ｍａｒｙ－





轴刚性双旋翼 的 悬 停 效 率 增 加５％左 右，并 且 随
着拉力系数的增大，机身对于共轴刚双性旋翼的
气动性能的影响增强，使得悬停效率增益更大。
３）旋翼的 悬 停 效 率 增 益 主 要 来 源 于 下 旋 翼
０°方位角附近 的 桨 叶 拉 力 系 数 的 增 大，并 且 呈 现




































［８］　唐正飞，李锋，高正，等．用 三 维 激 光 多 谱 勒 测 速 仪 对 共 轴
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